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Interrelationship between the phenomena in the pre-mixing duct and combustion chamber of an 
aero-engine lean combustor under combustion oscillations was studied at a realistic temperature and 
pressure. A research approach characterized by simultaneous kerosene/OH LIF and by use of an 
optically accessible main nozzle was successfully applied, which was developed in our previous studies. 
Phase-averaged image processing was performed and the effects of oscillation pressure levels on the 
fluctuation of kerosene/OH concentrations and fuel-jet trajectory angles were investigated. It was shown 
that the oscillation pressure levels did affect their fluctuation levels and phase-delay with respect to the 
oscillation pressure. 
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１． はじめに 
航空業界では，今後も更なる輸送量の増加が予測され
ている．それに伴って，環境負荷の低い航空エンジンの
開発が進められている．燃焼器に関しては，窒素酸化物
(NOx)の排出の削減が求められている．そこで，国立研究
開発法人宇宙航空研究開発機構(JAXA)では，大幅な NOx
排出低減を実現するために希薄方式の燃焼器の研究開発
を進めている[1]-[3]．ここで用いられている燃焼器用バー
ナは，低負荷時の燃焼安定性や高燃焼効率を担う拡散燃
焼方式のパイロットノズルを内側に，高負荷時の NOx 排
出低減を担う予混合燃焼方式のメインノズルを外側に，
同軸上に配置したステージング方式を採用している．予
混合燃焼方式では，燃料と空気を均一に混合させること
が NOx 排出量を減らす鍵となる．一方で，開発上の課題
の 1 つとして，燃焼器やタービン翼の寿命を縮めかねな
い現象である振動燃焼の抑制が挙げられる．この抑制に
は，現象の理解が大変重要であり，圧力変動に伴って燃
料の分布・挙動及び火炎構造がどのように応答するかを
把握する必要がある．これらの観点から，実温実圧の燃
焼環境下でのメインノズル予混合管内の燃料／空気の混
合状態と燃焼室内の燃焼状態およびこれらの相関を把
握・理解することが極めて重要である．そこで，第一段
階として，Matsuura ら[4]は，燃焼器入口圧力 4.0 MPa，入
口温度 900 K の中・大型航空用高圧力比エンジンの離陸
条件を想定した過酷な燃焼環境下で透明ガラスノズルを
熱伸び・振動燃焼等に対してロバストに保持できる手法
をはじめとするリグ技術を開発し，レーザ誘起蛍光法
(Laser Induced Fluorescence: LIF)により予混合管内の燃料
分布を可視化した．第二段階として，大堀ら[5]は本技術
を拡張して予混合管内と同時に燃焼室内の可視化を可能
とする実験系を構築し，中・小型航空用エンジンの巡航
時を想定した条件において，安定燃焼時の燃料／OH ラジ
カル同時LIFによる可視化を行った．これらを踏まえて，
Matsuura ら[6]は，予混合管内・燃焼室内の同時可視化技
術を中・小型航空用エンジンの巡航時を想定した条件に
おいて，振動燃焼時に適用し，予混合管内の燃料／空気
の混合状態と燃焼室内の燃焼状態との動的相関を捉えた．
しかし，これまでの解析では，振動燃焼の抑制のための
知見は十分に得られていない． 
そこで，本報では解析をさらに進めるために，未解析
データを処理し，新たな考察を行ったので，その結果に
ついて報告する．具体的には，振動圧力の圧力振幅の大
きさと予混合管内の燃料／空気の混合状態及び燃焼室内
の燃焼状態との相関についてである．  
 
２． 試験装置・試験条件 
本試験で用いた可視化用燃焼器と，これをケーシング
に取り付けた状態の概略を図 1 に示す．これらは文献[5]
と同一である．この図には座標の定義も併せて示してあ
る．座標原点は燃焼器用バーナの出口中心である．使用
した燃焼器用バーナ[3]を図 1(a)に示す．燃焼室内の振動
圧を検知するために圧力変動センサー(Piezocryst, GTPS 
Type P-2)を用いた．センサーは熱保護のために，燃焼器
下面の金属板から長さ 28 mm の空洞を設けて設置した． 
試験は JAXA 高温高圧燃焼試験設備(中圧系)を用いた．
本試験の条件を表 1 に示す．これは，中・小型航空用エ
ンジンの巡航時を想定した条件である．燃料流量に関し
ては，パイロットノズルは 1.8 g/s で一定とし，メインノ
ズルは安定燃焼であった mf=6.0 g/s 及び，卓越周波数が
500 Hz付近の振動燃焼が発生したmf=6.8 g/sの 2条件で試
験を行った． これらの圧力変動波形とパワースペクトル
は 3.1節で示す．また，mf に関しては，この他の燃料流量
でも卓越周波数が 420~500 Hz の振動燃焼が発生する場合
があることを確認している．卓越周波数の違いは，燃焼
室内の温度や後流ダクトの断熱材の状況などが考えられ
るが，定性的な現象は同様な傾向を示している．  
本報では，LIF 法を用いて燃料／OH ラジカル濃度分布
を可視化し，予混合管内と燃焼室内の現象の相関の把握
を試みた．空間構造と各成分の濃度濃淡の把握を目的と
するため，LIF信号強度は成分濃度による影響が支配的で
あるとみなして処理を行った．厳密には，LIF信号強度に
は成分濃度以外にも温度や失活等の影響がある．また，
予混合管内の燃料ジェットの挙動と燃焼室内の燃焼状態
の相関及びそれらの時間的な変動の把握を目的として，
燃料ジェットの高速撮影を行った． 
LIF 光学系の構成は文献[6]に準じており，その概略を
図 2(a)に示す．OH-LIF 用カメラと燃料-LIF 用カメラを対
向，且つレーザシートに正対させて設置した．それに加
えて，燃焼室内の火炎の挙動を捉えるために高速撮影用
カメラ(Vision Research, Phantom v7.3(Color)，レンズは
Nikon, Nikkor 105mm F1.8 を使用)を図 2(a)のように設置
した．撮影時の設定はサンプリング周波数が 11019 Hz，
露光時間が 88 µs である．高速撮影用光学系の概略を図
2(b)に示す．計測には，高速撮影用カメラ(Vision Research,  
 
(a) Optical combustor with transparent pre-mixing duct 
 
 
(b) Combustor installed in test rig 
Fig.1 Schematic drawing of experimental setup. 
 
Table. 1 Test conditions. 
Combustor Inlet Pressure 0.7 MPa 
Combustor Inlet Temperature 760 K 
Total Combustor Air Flow Rate 320 g/s 
Total Pressure Loss 4 % 
Fuel Type Kerosene 
Fuel Flow Rate of Pilot Nozzle 1.8 g/s 
Fuel Flow Rate of Main Nozzle 
6.0 g/s (stable combustion) 
6.8 g/s (oscillatory combustion) 
 
Phantom V711 12bit monochrome，レンズは Tokina, AT-X 
M100 PRO D を使用)を用いた．さらに，予混合管内の燃
料ジェットの挙動をより凍結させて撮影するために，照
射範囲を予混合管に限定して高繰り返しパルスレーザ光
源(Cavitar, CAVILUX HF, λ=640 nm)を使用し，燃料ジェッ
トからの散乱光を計測した．なお，予混合管内壁(図 1(a)
中の”Inner shroud”)による光反射を避けるために、上方に
30 deg 程度向けて予混合管に照射した．撮影時のサンプ
リング周波数は 20 kHz，高繰り返しパルスレーザ光源の
レーザ幅は 100 ns である．これらカメラの撮影同期信号
と圧力変動信号を信号収録装置(TEAC, GX-1)で記録した．
この時のサンプリング周波数は 100 kHz である． 
３． 結果 
（１） 圧力変動波形とスペクトル 
図 3 に振動燃焼時の圧力変動スペクトルの例を示す．
空気加熱器の電源系統によるノイズ(図中 A)と圧力変動
センサー取り付けのための空洞の気柱共鳴と考えられる
ノイズ(図中 B)が確認できる．そこで，これらのノイズを
取り除くために，ソフト上で信号をバンドパスフィルタ
ー(周波数 f =300~ 3000 Hz)に通した後に，高速フーリエ変
換を行った．高速フーリエ変換のサンプル数は 1024 であ
る．図 4 にノイズを削除した信号による圧力変動波形と
スペクトルの例を示す．図 4(a), (b)はそれぞれ安定燃焼，
振動燃焼状態である． 
（２） 予混合管内噴霧及び燃焼室内火炎の様子 
安定燃焼時の予混合管内の噴霧及び燃焼室内の火炎の
写真の例を図 5 に示す．予混合管内の観察可能な領域(z= 
-24~-6.5 mm)においては，噴霧が周方向にほぼ等間隔で離
散的に分布している様子が見える(図中矢印)．この構造は
メインノズルの燃料が周方向に等配された 10個の孔から
供給されることによる．燃焼室内においては，パイロッ
トの輝炎の周りを希薄なメイン混合気の青炎が取り巻く
火炎構造が見られる． 
（３） 振動燃焼時の火炎の様子 
燃焼室内の火炎を高速撮影した画像の中から，代表的
な周期変動の 1サイクル分を抽出したものを図 6 に示す．
ここでϕは，圧力変動 p’を卓越周波数で変動する正弦波で
近似(p’~sin(ϕ))した際の圧力位相を表しており，その定義
から，燃焼室内の圧力はϕ=90 deg の時最大となり，ϕ=270 
deg の時最小となる． 
ϕ=56~103 deg において，メイン混合気が激しく燃焼し，
燃焼室肩部付近 (図中白矢印)に火炎が入り込んでいる様
子が確認できる．一方で， ϕ=248~295 deg においては，
メイン火炎が燃焼室肩部から抜け出ている様子が確認で
きる．文献[5]では，安定燃焼時において燃焼室肩部に OH
ラジカルが見られる確率について議論されているが、そ
の現象の発生確率は低く，不規則である．一方，本報の
振動燃焼では圧力変動と連動して燃焼室肩部へ火炎が周
期的に入り込む様子が捉えられている． 
（４） 安定・振動燃焼時の予混合管内の燃料ジェ
ット 
x=0,-22 mm断面に関して，安定・振動燃焼時の予混合
管内の燃料-LIF 発光強度分布の時間平均画像と二乗平均
平方根(root mean square: r.m.s.)画像を図 7 に示す．時間平
均画像については，図の表示領域内の輝度の最大値で正
規化した．振動燃焼時は，燃料ジェットが空間的に変動
するため，燃料ジェットの１つを示す輝度値が周辺に対
して高い領域(図中 C)が見かけ上安定燃焼時に対して広
くなっている．燃料ジェットの変動の有無は，r.m.s.画像
にて大きな差異として現れる(図中 D)．x= -22 mm断面の
時間平均画像では，燃料ジェットの分布が広がる様子が
鮮明には確認できないが，r.m.s.画像で燃料ジェットの分
布が時間的に変動している様子が確認できる．従って，
振動燃焼時は 3.3 節で述べた燃焼室内の火炎構造だけで
はなく，予混合管内の燃料ジェットの分布も変動してい
ることが分かる． 
 
 
(a) LIF 
 
 
(b) The combination of a high speed camera and a high 
repetition pulse laser source 
Fig. 2 Optical setups. 
 
 
Fig. 3 Example of pressure oscillation spectrum (mf=6.8g/s). 
 
 
(a) Stable combustion condition (mf= 6.0g/s) 
 
 
(b) Combustion oscillation condition (mf= 6.8g/s) 
Fig. 4 Examples of pressure oscillation signals and their 
spectra. 
（５） 振動燃焼時の LIF 発光強度分布 
図 8(a), (b)にそれぞれ x=0,-22 mm断面の瞬間画像の例
を示す．同時計測した対の LIF 発光強度分布(燃料 (左)と
OH ラジカル(右))を 4 組配置した．上 2 段がϕ~90，下 2
段がϕ~270 deg である．燃料-LIF の発光が強い領域を避
けるように OH ラジカルが分布している様子が捉えられ
ている．瞬間画像では，変動する流れ場における両者の
瞬間的な空間構造の相関の把握・理解が可能である．こ
のように１枚毎にばらつきがある瞬間画像をもとに位相
固定平均処理を行うと，1サイクル中の圧力位相に対する
両者の空間構造の相関等の特徴を捉えることができる．
そこで，図 8 のような瞬間画像をもとに位相固定平均処
理を行った．対象とする範囲は-20 ϕ +20 deg である．
例えば，ϕ=180 deg で上記処理を行う場合は，160 ϕ 200 
deg の範囲内の瞬間画像データを用いる． 
図 9 に x=0 断面の位相固定平均画像を示す．この図は
z<0 は燃料-LIF，z>0 は OH-LIF の発光強度分布をグレイ
スケールで表し，z>0 は燃料-LIF の発光強度分布の等高線
を重ねて示しており，両者の相対位置関係の比較を容易
にしている．予混合管内では，2 つの燃料ジェットの断面
が確認できる(図中 E)．下流側の燃料ジェットの断面(図
中 F)は全体が変動し，上流方向に移動し濃度が高くなる
様子(ϕ=330~90 deg)と，下流方向に移動し濃度が低くなる
様子(ϕ=120~300 deg)に大別できる．上流側の燃料ジェッ
トの断面(図中 G)はフィルマにより上流側が隠れている
ため，下流側の変動しか捉えられないが，上流方向に縮
む様子 (ϕ=330~90 deg) と 下流方向に 伸 び る様子
(ϕ=120~300 deg)に大別できる．この断面における上流・
下流の燃料ジェットの断面は同様な変動をしていること
が分かり，3.6.1節及び 3.6.2節で議論する燃料ジェットの
傾きと濃度に関連して考えられる．燃焼室肩部(図中 R部) 
の OH ラジカルでは，燃焼室肩部に入り込んで濃度が高
くなる様子(ϕ =0~150 deg)と，燃焼室肩部から抜け出て濃
度が低くなる様子(ϕ =180~330 deg)が確認できる．この変
動は，3.3節で議論した火炎の動きに概ね対応している． 
図 10 に x= -22 mm断面の位相固定平均画像を示す．予
混合管内の燃料ジェットの傾き(図 10 中α)が圧力変動に
連動して振れている様子が確認できる．燃料ジェットの
傾きはϕ~90 deg で最大(図中 H)，逆位相のϕ~270 deg で最
小(図中 K)となっている．この予混合管内の燃料ジェット
の傾きの変動については，3.6(a)節でも議論する．また，
燃焼室内の燃料ジェットも圧力変動に連動して振れてい
る様子が確認でき，燃焼室肩部の OH ラジカルの変動は
図 9 と同様に確認できる． 
 
（６） 圧力振幅の大きさによる現象の違い 
振動燃焼は，発生の初期段階では圧力振幅が小さいが，
増幅していき，次第に大きな圧力変動を伴うようになる
と考えられる．そこで，現象解明に向けての知見獲得の
ために圧力振幅の大きさを 3 段階((a)6~25, (b)4~9, (c)2~7 
kPa)に分けて燃料及び OH-LIF 発光強度分布で位相固定
平均処理を行った．ここで，圧力振幅のレベル分け処理
のためのレベル設定については，各レベル間で重複する
領域を持たせることとしたが，これは 3.5節の処理と比べ
て位相固定平均処理の際のサンプル数不足が懸念された
ためである．また，同様の視点から，位相固定平均処理
の対象範囲も-30 ϕ +30 deg に変更し，3.5節よりも範囲
を広げている．これにより，統計処理上最低限必要な各
位相 20以上のサンプルを確保したが，各圧力位相での現
象の程度が鈍くなることが懸念される． 
 
 
Fig. 5 Visualization of fuel spray inside the premixing duct 
and of flame in combustion chamber[5]. 
 
 
Fig. 6 Visualization of flame in combustion chamber under 
combustion oscillation. 
 
 
Fig. 7 Spatial structure of time-averaged and 
root-mean-squared LIF intensity distribution of kerosene. 
 (a) x=0 plane 
 
 
(b) x=-22 plane 
 Fig.8 Examples of instantaneous images of kerosene/OH LIF intensity distributions. 
  
Fig.9 Phase-averaged kerosene/OH LIF intensity distributions on x=0 plane. 
 
 
Fig.10 Phase-averaged kerosene/OH LIF intensity distributions on x=-22 plane. 
 
 
Fig. 11 Phase-dependent variation of global position of the fuel jet at different pressure amplitude levels. 
a） 予混合管内の燃料ジェットの傾き 
燃料ジェットは 3次元的に分布するため，図 10 で示し
た 2 次元データでの燃料ジェットの傾きでは，実際の挙
動を捉えきれていない．そこで，x= -36~4 mm の範囲を 2 
mm刻みで計測した 2次元データを統合して 3次元データ
を作成した．これをもとに，図 9 中のＦで示される燃料
ジェットについて，z=-23, -12 mm の断面における燃料ジ
ェット LIF信号の輝度重心(rG, θG) (図 11右上で定義)を求
めた．各圧力振幅レベルに対応するθG の周期変動の様子
(平均値θG0 との差)を図 11 に示す． 
図 11 の 6 本の変動曲線の形状に共通する傾向として，
圧力振幅レベルや z によらず，θGはϕ~70 deg で最小，ほ
ぼ逆位相のϕ~250 deg で最大となっている様相を呈して
いる．θGの最大(最小)を与えるϕと 3.5 節の燃料ジェット
の傾きαの最小(最大)を与えるϕはほぼ対応しているとい
える．また，θG の変動量は圧力振幅が大きいほど大きく
見える．以上のことから，予混合管内の燃料ジェットの
挙動は圧力変動と連動して変動しており，その変動量は
圧力振幅が大きいほど大きいことが考えられる． 
b） 断面積分 LIF 発光強度 
中心軸に垂直な断面(xy断面)において，圧力位相毎に燃
料及び OH-LIF の発光強度を面積分したもの（断面積分
LIF 発光強度）を図 12 に示す．ここに示される断面積分
LIF 発光強度は各 z における 1周期の平均値で正規化した
ものである．図中，燃料-LIF の発光強度はグレイスケー
ル表示で，OH-LIF の発光強度は等高線表示で示されてお
り，振動燃焼の 2周期分(ϕ =0~720 deg)を表示している．
なお，上記の面積分を行う範囲については，予混合管内
と燃焼室内について，それぞれθ=90~180 deg, 90~270 deg
とした．これは，レーザシートの入射方向，カメラの設
置方向及び x 方向の計測範囲により LIF 信号が捉えられ
る範囲が制限されているためである．ただし，この限定
された範囲内で，面積分する範囲を変えても，図 12 の傾
向や下記の考察には影響しないことを確認している． 
図 12 より，各 z位置において LIF 発光強度が圧力位相
に応じて変動している様子が捉えられている．また，燃
料濃度の濃い部分が移流していく様子も捉えられている
(図 12(a)中 M部)．この移流速度(図 12(a)中 L の傾き)は，
本試験条件での圧力，温度，燃焼器圧力損失から算出さ
れるポテンシャル速度と流れの方向(スワラ角 50 deg)の
二者を考慮して求められる予混合管内の軸方向速度推算
値にほぼ等しい．z~ -24 mm では，ϕ~350 deg で燃料ジェ
ットの濃度が最大となり，予混合管内をおよそ軸方向速
度で移流し，ϕ~50 deg で燃焼室に到達する．燃焼室到達
後は流路拡大により軸方向速度が遅くなるため，移流速
度が下がる．燃焼室入口の下流近傍(z~10 mm)においては，
OH ラジカルの濃度が圧力変動に連動して変化している
ことが確認でき，燃料濃度の高い領域の燃焼室到達後の
ϕ ~90 deg で最大(図 12(a)中 N部)となることがわかる．こ
のことは，本研究における振動燃焼では，燃料濃度変動
と OH ラジカルの変動の位相マッチングが重要な役割を
果たしていることを示唆している[6]． 
図 12 の(a)~(c)を比較すると，圧力振幅の大きさによっ
て燃料ジェット及び OH ラジカルの濃度が最大・最小と
なる圧力位相の関係は変わらない様相を呈している．ま
た，圧力振幅が大きいと濃度の変動量が大きくなること
が確認できる． 
 
 
(a)6~25 kPa 
 
 
(b)4~9 kPa 
  
 
 (c)2~7 kPa 
 
Fig. 12 Variation of cross-sectional global LIF intensity with 
respect to oscillation phase at different pressure amplitude 
levels. 
c） 燃料濃度変動と圧力位相 
振動燃焼は燃焼器内の圧力変動と発熱変動(Q’)の相互
作用によって生じ，式(1)に示されるレイリーの判定式が
正となり，尚且つ系の減衰を上回る時に起きる[7]． 
 
          (1) 
 
上記の式から考えると，圧力振幅が大きくなる原因の
一つとして，発熱量が最大となる圧力位相が振動圧力が
最大となる圧力位相(ϕ~90 deg)に合ってきていることが
考えられる．従って，発熱変動を大きく左右する燃料濃
度変動も，圧力振幅が大きくなると燃料濃度が最大とな
る圧力位相が特定の圧力位相に合ってくることが考えら
れる． 
そこで，高速撮影した燃料ジェットの散乱光の輝度値
を，流れ方向に幅(width)を決めて面積分をした．1周期毎
に輝度積分値が最大となる時の物理量間(例えば，p’amp 
とϕmax)の相関を図 13 に示す．図 12 と比較するために，
フィルマ直下流(z~23 mm, width~2 mm)を積分範囲とした．
図 13 より，燃料濃度(輝度積分値)が最大となる位相は，
圧力振幅が小さいとϕmax =280~350 deg と分散しているが，
大きいとϕmax ~330 deg に近づいてくることが分かる． 
 
 
 
Fig. 13 Relationship between pressure amplitude levels and 
oscillation phases at the strongest intensity of kerosene-Mie. 
  
４． おわりに 
振動燃焼の現象解明の新たな知見獲得のために，実温
実圧条件における燃焼振動時の航空エンジン用希薄燃焼
器の予混合管内・燃焼室内の現象の相関について調査し
た．著者らの一連の研究[5],[6]において取得した未解析デ
ータを対象に，圧力振幅の大きさを 3 段階に分けて，燃
料及び OH-LIF 発光強度分布を位相固定平均処理した． 
結果として，燃料ジェットの傾き・濃度，OH ラジカル
濃度は圧力変動に連動して変化し，それらの変動量は圧
力振幅が大きいほど大きい．変動する物理量間の位相差
関係については，位相固定平均処理では，現象の程度を
鈍くする影響が大きく，圧力振幅の大きさに依存しない
様相を呈した．しかし，高速撮影で捉えた 1 周期毎の燃
料濃度が最大となる圧力位相は，圧力振幅の大きさが小
さい場合はϕ=280~350 deg に分散し，大きい場合はϕ~330 
deg に近づくことが分かった． 
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